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Synthetic jet을 이용한 스마트 무인기(SUAV) 유동제어 
Part 1 : 정지 비행 모드에서 synthetic jet을 이용한 유동제어
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ABSTRACT
In order to reduce the download around the Smart UAV(SUAV) at hovering, flow 
control using synthetic jet has been performed. Many of the complex tilt rotor flow 
features are captured including the leading and trailing edge separation, and the large 
region of separated flow beneath the wing. In order to control the leading edge and 
trailing edge separation, synthetic jet is located at 0.01c, 0.3cflap, 0.95cflap. As 
non-dimensional frequency, the flow pattern is altered and the rate of drag reduction 
is changed. The results show that synthetic jets shorten the vortex period and decrease 
the vortex size by changing local flow structure. By using leading edge jet and 
trailing edge jet, download is efficiently reduced compared to no control case at 
hovering mode.  
   록
스마트 무인기 익형 주 의 유동 구조를 악하고 이를 바탕으로 synthetic jet을 이용
하여 정지 비행 모드에서의 수익하  감소 여부를 악하 다. 스마트 무인기의 실제 비
행 모드에 하여 유동 구조를 분석하여 앞   뒷 에서 발생하는 와류에 의해서 수익
하 이 크게 증가함을 밝혔다. 이에 앞 과 뒷 에서 발생하는 유동의 박리를 제어하기 
하여 0.01c, 0.3cflap, 0.95cflap 치에 jet을 치시켰다. 한 무차원 주 수(F+)의 변화에 
따른 유동 구조 변화와 항력 감소율을 알아보았다. 그 결과, 와류의 유동 구조를 변화시
켜 앞 과 뒷 에서 발생하는 거 한 와류의 박리 주기를 짧게 하고 와류의 크기를 감소
시켜 정지 비행 모드에서 수익 하 을 효과 으로 감소시킬 수 있었다.
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Ⅰ. 서  론
틸트로터(Tilt-rotor) 항공기인 스마트 무인기는 
고정익 항공기와 회 익 항공기의 장 만을 하나
로 통합한 새로운 개념의 항공기로서, 고정익 항
공기 수 의 비행 고도와 속도, 항속거리를 갖으
며 회 익 항공기의 제자리 비행과 수직 이착륙
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의 편리성을 갖고 있다. 하지만, 수직이착륙  
천이비행 모드에서는 로터의 내리흐름에 날개가 
넓은 면 으로 맞서고 있어 날개의 아랫면에 거
한 박리유동을 발생시키게 된다. 이것은 수익
하 이 증가하게 되고, payload에 막 한 향을 
끼치게 될 뿐만 아니라 성능과 안정성 하의 원
인이 된다. 그러므로 틸트로터 항공기의 성능향
상을 해서는 거  박리유동을 제어할 필요성이 
요구되어 왔다.
이에 틸트로터형 항공기의 수익하 을 감소시
키기 하여 다양한 실험  연구가 진행되었다. 
Fejtek와 Maisel는 XV-15의 시험 비행을 통해서 
랩각이 67°일 경우, 0°일 경우보다 로터로 인
한 수익하 이 9% 감소됨을 확인하 으며, 랩
각을 증가시킴으로써 로터의 내리흐름에 의해서 
향을 받는 날개의 면 을 감소시킬 뿐만 아니
라 수익하  한 감소시킬 수 있음을 밝 냈다
[1,2]. McCroskey 등 은 XV-15 익형에 하여 정
지비행모드에서 랩각과 앞 의 형태의 변화에 
따라서 수익하 의 변화에 하여 연구를 수행하
다[3]. 그 후에 Felker는 익형의 형태에 따른 
틸트로터형 항공기에서 수익하 의 향에 해
서 연구했다[4].
이와 같이 틸트로터형 항공기의 수익하 의 
감소가 요시됨에 따라 능동유동제어를 통하여 
박리유동을 제어 할 필요성이 요구되었다.  
Kjellgren 등 은 V-22 wing의 수익하 을 감소시
키기 하여 랩에 oscillatory jet을 장착함으로
써 정지비행 시 40%의 수익하 이 감소함을 실
험 으로 나타내었다[5]. Synthetic jet을 이용하
여 틸트로터형 항공기의 유동제어에 한 수치  
연구로 Spalart 등 은 랩각이 85°인 V-22 익형
에 하여 랩에서 synthetic jet을 구동했을 때
의 유동 변화를 Detached-Eddy Simulation(DES)
를 이용하여 알아보았다[6].  
본 연구에서는 국내에서 개발하고 있는 스마
트 무인기의 익형 주 의 유동 구조를 악하고 
synthetic jet을 이용하여 앞 과 뒷 에서 발생
하는 박리를 제어한다. 이를 바탕으로 스마트 무
인기의 정지  천이 비행 모드에서의 수익하  
감소 여부를 악하고, synthetic jet의 구동 특성
에 한 연구를 수행하 다.
Part 1 에서는 스마트 무인기의 정지 비행 모
드에서의 익형 주 의 유동 구조를 악하고 앞
과 뒷 에서 구동하는 synthetic jet을 이용하
여 박리를 제어하여 정지 비행모드에서의 수익하
 감소 여부를 확인하 다. 
Ⅱ. 본  론
2.1 지배방정식  수치기법
2.1.1 지배 방정식  수치기법  
본 연구에서는 2차원 비정상 비압축성 RANS 
(Reynolds-Averaged Navier-Stokes) 방정식을 이
용하여 해석을 수행하 으며, 지배방정식은 다음
과 같다. 여기서 윗첨자 (―)는 이놀즈 평균값
을 나타낸다.
 ∇                 (1)


 ∇∇ ∇     (2)
비압축성 방정식은 속도장과 압력장이 연결되어 
있지 않으므로 각 sub-iteration 마다 연속방정식
을 만족시키는 pseudo compressibility 방법[10]
을 용하 다. 

∇             (3)         
여기서 τ는 pseudo-time, β는 pseudo 
compressibility parameter를 나타낸다.  비정상 
유동장을 해석하기 하여 이 시간 진법(dual 
time stepping)을 사용하 으며 비 성항은 flux 
difference splitting 방법[7]에 기 한 풍상차분법
을, 성항은 앙 차분하 다. 한 MUSCL을 
이용하여 비 성항은 3차 정확도, 성항은 2차 
정확도로 계산하 다. 난류 유동장 해석을 해
서 k-ω SST 난류 모델을 사용하여 유동장 방정
식과 결합하여 구하 다. 시간 진은 내재  시
간 분법인 LU-SGS 방법[8을 사용하 다. 난류 
유동장 해석을 해서 k-ω SST 난류 모델을 사
용하여 유동장 방정식과 결합하여 구하 다. 
한 난류 천이 과정에서의 유동을 모사하기 하
여 Total stress limitation (TSL)을 사용하 다.[9]  
계산에 사용된 코드는 in-house 코드로 충분히 
검증되었다[10-12].
2.1.2 Synthetic jet actuator 경계 조건 
Synthetic jet은 orifice를 통하여 외부의 공기를 
흡입하고 그 유체를 그 로 분출하는 방식으로 
외부로 부터의 질량공  없이 유동을 제어한다. 
이는 운동량이 어든 공기를 흡입하여 제거하
고, 이 공기를 분출하여 운동량을 유동장에 공
하는 유동제어 구동기로서 synthetic jet의 개략
도는 Fig. 1과 같다. Cavity의 벽면을 움직여 내
부 체 을 변화시킴으로써 주기 인 jet을 형성
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Fig. 1. Schematic of synthetic jet
Fig. 2. Centerline velocity profile
시키게 된다. Fig. 2는 오리피스 심에서의 출구
방향의 속도 분포를 나타낸 것으로 자체 실험을 
통하여 획득한 실험 데이터와 비교하여 잘 일치
하는 것을 알 수 있다[13].
Synthetic jet actuator를 모델링하기 해서 흡
입/분출 형태의 경계조건을 사용하 으며, Jet의 
속도 크기는 다음과 같다.
                 (4)
여기서 는 synthetic jet의 속도 방향을 나타
내고, 는 그 방향에 수직 방향을 나타낸다. 그
리고, 는 jet 출구에서의 속도 분포를 나타내










          (5)
L. Kral 등의 연구에 의하여 외부 유동장의 유
동이 없을 경우 top-hat 형태의 속도 분포가 
하다고 제안 하 다[14]. 본 연구에서는 L. 
Kral 이 제안한 top-hat 속도 분포를 사용하 으
며, 이 모델은 jet 운동량이 난류 소산으로 외부 
유동장에 달되는 물리 상을 포함하고 있으므
로 synthetic jet의 유동 제어 경향성을 악하는
데 하다고 단된다.
2.2 계산 결과  분석
2.2.1 코드 검증[6]
본 논문에서 사용된 실험 데이터의 익형은 
랩각이 85°인 V-22 Bell A821801이다. 받음각은 
-85°이며 이놀즈수는 3.0×105, 로터후류의 크기
는 17m/s 이다. 
Synthetic jet의 치는 랩 코드 길이의 30% 
지 이며, jet의 속도는 33m/s로 익형표면과의 
사이각이 32°가 되도록 분사한다. 한 무차원 
jet frequency F+=0.6, =0.011 이다. 
F+는 자유류 속도에 해서 무차원 주 수, 
는 유입류 운동량에 따른 synthetic jet의 운동
량비를 나타내며 다음과 같다.  
 ∞





               (7)
여기서 는 synthetic jet peak 속도, ∞
는 유입류 속도, 는 slot 넓이, 는 익형 코드 
길이,  (  =0.31)는 랩 코드 길이, 는 
synthetic jet의 진동수이다.
난류 모델에 따라서 synthetic jet을 구동 했을 
때와 구동 하지 않았을 때의 압력 분포는 Fig. 3, 
4와 같으며 이때의 항력 계수는 Table 1에서와 
같이 나타난다. 스마트 무인기 정지비행 모드에
서는 층류와 난류 역이 동시에 존재하기 때문
에 이를 모사하기 하여 TSL이 가미된  이
놀즈수 k-ω SST 난류 모델이 실험치와 유사하게 
일치하는 것을 확인할 수 있다.   
Fig. 3. Pressure distribution. (control off)
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Table 1. Comparison of drag coefficient
Cd
Exp. 1.49
k-w SST with TSL 1.501
k-w SST 1.253
Laminar 1.990
Fig. 4 . Pressure distribution. (control on)
2.2.2 스마트 무인기 정지 비행 모드에서의     
유동 구조 특성
스마트 무인기의 익형은 주 에어포일과 랩
으로 구성되어 있으며, 격자는 첩격자 기법을 
용하 다. 격자는 Fig. 5(main airfoil 299×113, 
flap 192×72)와 같다. 정지 비행 모드에서의 유동
조건은 다음과 같다[15]. 로터 후류 속도는 스마
트 무인기의 실제 disk loading (T/A) = 
670N/m2 ~770N/m2 을 이용하여 결정하 으며, 
로터 후류 속도는 momentum theory를 이용하
여 17m/s로 측했다. 한 본 논문에서는 로터
의 내리흐름에 해서 유동 방향에 의해 틸트로
터 항공기 익형이 받는 힘  수평으로 작용하는 
힘을 항력으로 간주한다. 이에 틸트로터 항공기
의 수익하  감소여부를 확인하기 하여 항력 
계수 분포를 살펴보았다.  
정지 비행 시 항력분포에 따른 유동 구조는 
Fig. 6과 같다. 앞 에서 박리된 유동은 익형 앞
쪽의 아랫면에 부착되어 익형의 아랫면은 압부
를 형성하고 이로 인하여 로터의 내리흐름의 방
향으로의 힘, 즉 항력이 증가하게 된다(1). 익형 
앞쪽의 박리유동은 그 크기가 증가되다가(2) 유
동의 방향으로 떨어져 나가게 되며 항력은 감소
한다. 이후 랩 윗면에서 박리된 유동은 랩 
표면을 따라서 흐르다가 랩 아랫면에서 큰 와
류를 생성하며 항력이 증가한다(3). 뒷 에서 생













90 70 17 -90 9.0×105
Fig. 5 . Grid system around main airfoil with flap
  
          (1)                       (2)
 
           (3)                     (4 )
Fig. 6. Drag history and streamline in hover.
성되어 아랫면에 부착된 와류는 크기가 증가하다
가 유동장의 방향으로 떨어져 나가면서 항력의 
감소를 동반한다(4). 이와 같은 유동 구조의 반복
으로 익형 앞쪽과 뒤쪽에서 순차 으로 발생된 
와류가 익형 아랫면에 부착되고 즉, 앞  와류와 
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뒷  와류의 생성  소멸이 주기 으로 반복되
며 익형 아랫면에 부착된 와류로 인하여 수익 하
이 크게 증가한다.
2.2.3 스마트 무인기 익형의 박리 제어  
정지 비행 모드에서의 유동 구조 분석을 통하
여 앞   뒷 에서 발생하는 와류에 의해서 수
익하 이 크게 증가함을 밝혔다. 이에 앞 에서 
발생하는 와류  랩에서 발생하는 박리 유동
을 제어하기 하여 앞 과 뒷 에 synthetic jet
을 치시킨다. 스마트 무인기 익형에 장착된 jet
은 Fig. 7과 같다. 선행연구를 통하여 익형 표면
에 하여 수직으로 작동하는 synthetic jet은 박
리를 유발하는 경우가 있고, 표면에 수평하게 작
용하는 경우가 상 으로 박리제어 효과가 큰 
것을 확인하 다[16]. 이에 익형 표면과의 사이 
각은 앞 에 치한 jet의 경우 90°, 랩에 치
한 jet은 코드 검증의 경우와 마찬가지로 32°가 
되도록 하 다. 무차원 주 수는 랩 코드 길이
(  =0.32)를 기 으로 하 다.
본 연구에서는 synthetic jet의 무차원 주 수 
변화에 따른 스마트 무인기 정지 비행 모드에서
의 수익 하  감소 여부를 악하고 구동 특성을 
악하는데 목 이 있으므로 유입류 운동량에 따
른 synthetic jet 운동량 비 =0.0692 로 일정하
게 유지하 다. 계산에 사용된 parameter는 Table 
3과 같다. 스마트 무인기 익형의 박리를 제어할 
경우 앞   뒷 에서 발생하는 와류의 주기와 
synthetic jet의 주기 차이가 발생하게 되는데 익
형에 작용하는 항력은 익형에서 떨어져 나오는 
와류에 의해서 발생한다. 이 때문에 Fast Fourier 
Transformation (FFT)의 low- path filter를 이용
하여 synthetic jet에 의한 향을 제거한 뒤 시간
의 변화에 따른 항력 계수의 분포를 분석하 다.
   Fig. 7 . Geometry of SUAV airfoil w ith 
synthetic jet
Table 3. Control parameter
location 0.01c, 0.3cflap, 0.95cflap
F+ 0.5, 1, 2, 5
2.2.3.1 뒷  박리 제어 
랩 윗면에서 발생하는 박리와 익형 뒷 에
서 떨어져 나가는 와류를 제어하기 하여 
0.3cflap, 0.95cflap에 치한 synthetic jet을 작동시
킨다. Synthetic jet의 작동 치와 박리 의 치
가 일치할 경우 박리 유동 제어 효과가 가장 크
기 때문에[10] 이를 고려하여 정지 비행 시 랩 
윗면에서 박리가 발생하는 0.3cflap 지 에 
synthetic jet을 치 시켰으며, 익형 표면을 따라
서 흐르는 유동이 뒷 에서 떨어져 나가면서 큰  
와류를 형성하므로 이를 제어하기 하여 
0.95cflap 지 에 jet을 치시킨다.
0.3cflap, 0.95cflap 에 치한 jet을 F+=1로 하여 
작동시킬 경우 항력분포는 Fig. 8에서와 같이 나
타난다. 뒷 에 치한 jet은 유동에 교란을 일으
켜 뒷 에 치한 와류가 빠르게 이탈하도록 하
며 이는 앞 에 치한 와류의 생성  이탈에도  
향을 주기 때문에 체 인 항력이 감소된다.
특히, 0.95cflap jet의 경우, 0.3cflp jet에 비해 뒷
에서 와류가 생성할 시 최  항력 값이  감소
하게 되는데 이는 0.95cflap jet의 경우 Fig. 9에서
와 같이 blowing과 suction 주기에 따라서 랩 
끝 쪽에서 익형 표면을 따라서 흐르는 유동이 뒷
 와류를 생성하는 것을 효과 으로 교란시키기 
때문이다.
0.3cflap jet의 무차원 주 수 변화에 따른 항력
은 Fig. 10과 같이 나타난다. F+=0.5,1,2인 경우 
항력 값이 유사한 결과를 나타내고 있지만  
F+=5일 경우 항력이 체 으로 감소한 것을 확
인할 수 있다. F+=5인 경우 synthetic jet의 주기
가 짧으므로 synthetic jet 치의 뒷부분인 국부
 치에서 유동 박리를 확실하게 제어하고 뒤
의 박리유동이 안정 으로 익형 윗면에 부착되게 
한다.[16] Fig. 11은 maximum blowing과 suction
에서 F+=5인 0.3cflap jet의 유동장이다. 그림에서
Fig. 8. Drag histories at flow  control (F+ =1)
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<blow ing peak >
<suction peak >
Fig. 9 . Flow  at the synthetic jet slot. 
            (0 .9 5 cflap jet,  F+ =1) 
Fig. 10 . Drag histories at flow  control
            (0 .3cflap jet,  F+ =0 .5 , 1, 2, 5 ) 
<blow ing peak > <suction peak >
  Fig. 11. Close-up view of streamlines at 
blowing/ suction peak(F+ =5  0 .3cflap jet)
와 같이 jet의 뒷부분인 국부 인 치에서 유동
을 부착시키고 랩 끝 쪽에서 유동의 박리를 발
생시키므로 랩 끝 쪽의 유동장을 교란시킬 수 
있게 된다. 이는 F+=1인 0.95cflap jet과 유사한 유
동장을 가짐을 알 수 있다. Fig. 12에서와 같이 
F+=5인 0.3cflap jet과 F+=1인 0.95cflap jet의 항력 
분포를 비교하면 뒷  박리가 발생하는 부분에서
의 항력 분포가 유사하게 됨을 알 수 있다. 이는 
랩 코드길이의 30%에 치한 jet을 F+=5로 구
동 시킬 경우 랩 끝 쪽에서 유동을 제어하여 
뒷 에서 생성된 와류의 크기를 감소시키는 효과
를 얻을 수 있음을 말한다.    
0.95cflap jet의 무차원 주 수 변화에 따른 항력
변화는 Fig. 13과 같이 나타난다. 무차원 주 수
가 증가 할수록 jet의 주기가 짧아지게 되어 랩 
끝 쪽에서 유동을 효과 으로 교란시킴으로써 익
형의 뒷 에서 와류가 형성하는 것을 억제시키기 
때문에 무차원 주 수가 증가할수록 체 인 항
력이 감소하는 것을 볼 수 있다. 
Fig. 12. Drag histories at flow  control
   (F+ =5  0 .3cflap jet and F+ =1 0 .9 5 cflap jet)
Fig. 13. Drag histories at flow  control 
            (0 .9 5 cflap jet,  F+ =0 .5 , 1, 2, 5 ) 
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   Fig. 14 . Rate of drag reduction vs.        
non- dimensional frequency at flow  
control(0 .3cflap jet) 
 
   Fig. 15 . Rate of drag reduction vs.        
non- dimensional frequency at flow  
control(0 .9 5 cflap jet) 
0.3cflap jet, 0.95cflap jet의 무차원 주 수를 각각 
0.5, 1, 2, 5로 변화시켰을 경우 그에 따른 항력 
감소율은 Fig. 14, 15와 같이 나타난다. 뒷 에 
치한 jet의 경우 F+=5일 경우 항력 감소율이 
가장 크며 뒷 에 치한 jet을 구동시킬 경우 최
 약 20%의 항력을 감소시키게 된다.
2.2.3.2 앞  박리 제어 
스마트 무인기의 정지 비행 모드에서 수익하
을 감소시키기 해서는 익형 뒷 에서 발생하
는 박리를 제어함과 동시에 앞  와류를 제어하
는 것이 요하다. Chord 길이의 1% 지 에 
치한 jet을 구동 시킬 경우 항력 분포는 Fig. 16
과 같다. 
Fig. 16. Drag histories at flow  control 
(0 .0 1c jet,  F+ =1) 
Control off Control on (0 .0 1c jet)
   Fig. 17. Close-up view of streamlines of 
SUAV leading edge(0 .0 1c jet,  F+=1)  
Fig. 18. Drag histories at flow  control 
             (0 .0 1c jet,  F+ =0 .5 , 1, 2, 5 )   
앞 에 치한 jet은 Fig. 17과 같이 앞 에 
치한 와류의 유동 구조를 변화 시킨다. 이에 유
동 제어를 하지 않았을 때의 항력 분포와 비교하
면 앞 에 치한 jet은 앞  와류의 부착  이
탈, 뒷  와류의 부착  이탈의 체 인 유동 
구조 주기를 짧게 한다. 한 뒷  와류로 인해 
발생하는 항력 값이 효과 으로 감소된 것으로 
보아 앞 에 치한 jet을 이용하여 박리를 제어
할 경우 뒷  와류의 생성에도 향을 끼치고 있
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음을 알 수 있다. 
앞 에서 박리를 제어했을 경우 무차원 주 수
에 따른 항력분포는 Fig. 18과 같이 나타나며 앞
 와류와 뒷  와류의 크기가 최  일 때 무차원 
주 수의 변화에 따른 유동장은 Fig. 19와 같다. 
무차원 주 수가 감소하게 되면 jet에 의해서 발
생하는 와류의 크기가 커지게 되고 이로 인하여 
앞 에 부착되는 와류의 유동구조를 효과 으로 
변화시키게 된다. 한 앞 에서 jet에 의해서 발
생하는 와류가 뒷  와류의 유동 구조에 향을 
미치게 되어 무차원 주 수가 작을수록 뒷 에 부
착되는 와류의 크기가 작아지는 것을 알 수 있다. 







     Fig. 19 . Streamlines of SUAV at L .E . 
flow  control
Fig. 20 . Drag history at L .E . flow  control
(F+ =0 .5 ) 
(1) (2)
(3) (4 )
  Fig. 21. Streamlines of SUAV at L .E . flow  
control(F+ =0 .5 )
앞 에서 유동을 제어할 경우 앞   뒷 의 
유동 구조의 변화를 살펴보기 하여 F+=0.5, 1, 
2, 5의 무차원 주 수로 앞 에서 유동을 제어하
다. 이 때 가장 효과 인 항력 감소를 보인 
F+=0.5일 경우의 항력 주기에 따른 유동장은 
Fig. 20,21과 같다. (1)~(2)를 보면 앞 에서 jet에 
의해서 발생하는 유동에 의해서 익형의 아랫면에 
부착되는 와류의 유동 구조가 변하게 되어 유동
을 제어하지 않았을 경우보다 익형 아랫면에 부
착되는 와류의 크기가 감소함을 알 수 있다. 
한 (3)에서와 같이 뒷 에서 박리된 유동이 익형 
아랫면에 부착될 때 jet에 의해 발생되는 유동이 
뒷 의 익형을 따라서 흐르는 유동에 교란을 일
으켜 뒷  아랫면에 부착되는 와류의 크기를 감
소시키는 것을 살펴볼 수 있다. 한 (4)에서와
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    Fig. 22. Rate of drag reduction vs. 
non- dimensional frequency at 
flow  control (0 .0 1c jet)
같이 유동이 익형 아랫면에 부착될 때에도 앞쪽
에서 계속 으로 발생되는 와류에 의해서 뒷  
와류의 이탈이 빠르게 발생하게 된다. 이는 뒷  
와류의 크기를 감소시키고 체 인 유동의 주기
를 단축시켜 항력을 감소시키는 역할을 하게 된
다. 이에 앞 에 치한 jet을 이용하여 유동을 
제어할 경우 앞  와류뿐만 아니라 뒷 에 치
한 와류 한 제어할 수 있음을 알 수 있다. 
무차원 주 수 변화에 따라 앞 에 치한 jet
을 이용하여 유동을 제어했을 경우의 항력 감소
율은 Fig. 22와 같이 나타나며 F+=0.5인 
synthetic jet을 이용할 경우 앞 에 부착되는 와
류의 유동 구조를 효과 으로 변화시켜 약 18%
의 항력을 감소시킬 수 있다.
2.2.3.3 뒷   앞  박리 제어 
스마트 무인기 익형의 앞 과 뒷 에서 
synthetic jet을 동시에 작동 시켰을 경우 유동 
제어 조건은 Table 4와 같다.
유동을 제어하지 않은 경우와 뒷   앞 의 
박리를 동시에 제어했을 경우의 항력 분포  한
Table 4 . Jet condition according to frequency
case Jet condition
case 1 0.01c(F+=1) + 0.3cflap(F+=1)
case 2 0.01c(F+=1) + 0.95cflap(F+=1)
case 3 0.01c(F+=0.5) + 0.3cflap(F+=5)
case 4 0.01c(F+=0.5) + 0.95cflap(F+=5)
Fig. 23. Drag histories at flow  control 
            (L .E . & T.E . jet)   
 
    Fig. 24 . Rage of drag reduction vs. 
non- dimensional frequency at 
flow  control (L .E  & T.E . jet) 
주기만을 나타내보면 Fig. 23과 같이 나타난다. 
한 각각의 유동 제어 조건에 따른 항력 감소율
은 Fig. 24와 같다. 뒷 에 치한 jet의 경우 무
차원 주 수가 동일 할 때, 0.3cflap jet보다 
0.95cflap jet이 더 효과 으로 뒷  박리를 제어하
지만 앞 에서 박리가 발생할 때의 항력 구조는 
유사한 것을 밝혔다. 이에 앞 에 뒷 과 동일한 
무차원 주 수의 jet을 동시에 구동 시킨 결과 
case1과 2에서의 항력 분포에서와 같이 앞 에서
의 항력 분포 한 감소한 것을 보 다. 이를 통
하여 앞 과 뒷 에서의 synthetic jet을 모두 작
동할 경우, 앞  혹은 뒷 에서의 jet만으로 유동
을 제어할 경우보다 항력 감소율이 높은 것을 알 
수 있다. F+=1 일 때, 뒷 에서의  0.3cflap,  jet 
만을 작동할 경우 약 10%의 항력 감소율을 얻을 
수 있으며 앞 에서의 0.01c jet만을 작동할 경우 
약 12%의 항력을 감소시킬 수 있게 된다. 하지
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만 0.3cflap jet과 0.01c jet을 동시에 작동시킬 경
우 약 19%의 항력을 감소시킬 수 있게 된다. 
한 0.95cflap jet 만을 작동할 경우 약 12%의 항력
을 감소시킬 수 있지만 0.01c jet과 동시에 구동
할 경우 약 27%의 항력을 감소시킬 수 있게 된
다. 뒷 에 치한 jet의 경우 F+=1일 때 0.3cflap 
jet과 0.95cflap jet의 항력 감소율은 약 2% 정도 
차이가 나게 되지만 앞 에 치한 jet과 동시에 
작동할 경우 약 8% 차이가 나는 것을 확인할 수 
있다. 
한 0.01c jet의 경우 무차원 주 수 F+=0.5일 
때 앞 에 치한 와류의 크기를 효과 으로 감
소시켜 항력 감소율이 가장 높고, 뒷 에 치한 
jet의 경우 F+=5일 때 가장 성능이 뛰어나게 되
므로 이를 고려하여 앞 과 뒷 에 치한 jet을 
동시에 구동 시켰다. 이는 F+=1인 경우보다 약 
1.5배의 항력 감소를 나타냄을 알 수 있다. 
따라서 스마트 무인기의 정지 비행 시 발생하
는 로터의 내리흐름에 의한 수익하 을 감소시키
기 하여 가장 효율 인 앞 과 뒷 에 치한 
synthetic jet을 이용할 경우 한 항력 감소를 
상할 수 있으며 이로 인하여 정지 비행 모드에
서의 비행 성능과 안정성을 동시에 향상 시킬 수 
있다.   
Ⅲ. 결  론
정지 비행 모드에서 스마트 무인기 익형 주
의 유동 구조를 악하고 이를 바탕으로 
synthetic jet을 이용하여 수익하  감소 여부를 
악하 다. 스마트 무인기의 정지 비행 모드에 
하여 유동 구조를 분석한 결과 앞   뒷 에
서 발생하는 와류에 의해서 수익하 이 크게 증
가함을 밝혔다. 이에 뒷 에서 발생하는 와류의 
크기를 감소시키고 랩 윗면에서 발생하는 유동
의 박리를 제어하기 하여 0.3cflap, 0.95cflap 치
에 jet을 치시키고, 무차원 주 수(F+)를 0.5, 1, 
2, 5로 변화 시켜 그에 따른 유동 구조 변화와 
항력 감소율을 알아보았다. 그 결과, 뒷 에 치
한 jet의 경우 모두 F+가 5일 때 항력 감소율이 
가장 큰 것으로 나타났다. 한 앞 에 치한 
박리를 제어하기 하여 0.01c 지 에 치한 jet
을 이용하여 유동제어를 할 경우에는 F+=0.5일 
때 앞 에서 발생한 와류의 크기를 가장 효과
으로 감소시켜 익형의 아랫면에 부착되는 유동 
구조를 변화시키기 때문에 가장 큰 항력 감소를 
보 다. 한 가장 높은 항력 감소율을 갖는 앞
과 뒷 의 jet을 동시에 구동시킬 경우 최  약
41%의 항력을 감소시킬 수 있게 됨을 확인하
다. 이로써 틸트로터형 항공기의 로터의 내리흐
름에 의한 수익하 을 감소시키기 하여 앞 과 
뒷 에 synthetic jet을 이용할 경우, 한 항력 
감소가 가능함을 알 수 있다. 
하지만, synthetic jet을 이용하여 스마트 무인
기 체 비행 모드에서의 수익하 을 감소시키기 
해서는 정지 비행 모드뿐만 아니라 천이 비행
모드에서 앞 과 뒷 에 치한 jet을 이용하여 
유동제어를 했을 경우의 수익하  감소 여부를 
악해야 할 것으로 단된다.  
후  기 
본 연구는 지식경제부 지원으로 수행하는 21
세기 론티어 기술개발사업(스마트무인기기술개
발)  방 사업청과 국방과학연구소의 지원 (계
약 번호 070041 AD)과 한국과학기술정보연구원 
슈퍼컴퓨 센터 (KSC-2007- S00-1016), BK 21 사
업의 지원을 통해 수행되었습니다.
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